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摘　　　要 : 为了研究高室压脉冲火箭发动机的工作特性 ,在分析其工作原理的基础上建立了数学模型 ,其

中燃烧室和挤压腔采用零维模型 ,喷管采用一维准稳态模型 ,采用四阶 Runge2Kutta 法进行了求解.结果表

明 ,燃烧室的最大压强和平均压强都高于推进剂供给压强 ,而挤压过程中进出燃烧室的质量不守恒是压强升

高的原因.与常规液体火箭发动机相比较表明 ,脉冲火箭发动机的真空比冲提高了 7. 5 % ,而喉部面积仅为其

10. 2 %.
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Study on the characteristics of bipropellant2f ueled pulse rocket

engine with high combustion chamber pressure
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Abstract : By using a moving injector , t he combustion chamber p ressure of p ulse rocket

engine is much higher t han feed system supply pressure. In order to analyze the characteris2
tics of bip ropellant2f ueled p ulse rocket engine , a mat hematics model was presented. The ze2
ro2dimensional models were used for combustion chamber and ext rusion rooms , and t he one2
dimensional , quasi2steady model was used for nozzle flow. U sing N2O4 and MM H as propel2
lant , t he equation set s were calculated wit h fourt h2degree Runge2Kutta met hod. According

to calculated result s , t he maximal p ressure and average p ressure of combustion chamber are

much higher t han supply pressure , on account of t he nonequivalent mass flow rate in com2
bustion chamber . The performance difference between p ulse rocket engine and conventional

constant2pressure liquid rocket engine (L RE) was compared. Result s show t hat , under the

same supply pressure , t he same mean thrust and area ratio , t he vacuum specific imp ulse of

p ulse rocket engine has increased by 7. 5 % , but the t hroat area is only 10. 2 % of L RE.
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　　提高液体火箭发动机性能的最直接途径是提

高燃烧室的压强[1 ] .但对采用挤压式供应系统的

空间发动机来说 ,提高燃烧室压强虽然可以减小

发动机的尺寸 ,但压强的提高却是在提高推进剂

贮箱压强的条件下实现的 ,而这势必增加贮箱和

增压气瓶的壁厚 ,造成系统总重的增加.为了解决

这一矛盾 ,文献[ 2 ]提出了高室压脉冲火箭发动机

的概念 ,它使用可移动的喷注器 ,在与传统液体火
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箭发动机一样的供给压强下 ,可以获得高得多的

燃烧室压强.

上世纪 90年代 ,法国 SN ECMA公司 SEP分

部开始了对高室压脉冲火箭发动机的实验研究 ,

验证这一概念的可行性.实验发动机以 N2 O4 和

一甲基肼 (MM H)为推进剂 ,供给压强为 2 MPa.

实验结果与设计值较为吻合 ,其中实际推力为

180 N ,略低于设计的 200 N ;燃烧室最高压强 38

MPa ,低于设计的 56 MPa.与相同推力相同膨胀

比的传统液体火箭发动机相比 ,脉冲火箭发动机

的尺寸大大减小[2 ] .但他们的工作主要集中在实

验方面 ,理论分析相对较少. 2003年 ,美国爱德华

空军基地的研究人员对单组元脉冲火箭发动机的

性能进行了分析[3 ] ,建立了包含有限速率过程的

单组元等容脉冲燃烧模型 ,燃烧室采用零维模型 ,

喷管流动采用一维准稳态模型.但其模型并不针

对某种特定形式 ,也没有提出具体的发动机结构.

鉴于文献[ 2 ]提出的采用可移动喷注器的脉

冲火箭发动机能够有效地提高燃烧室压强 ,在空

间推进中有一定的应用前景 ,因此本文将在分析

其工作原理的基础上 ,建立数学模型 ,从理论上分

析这种新型发动机的工作特性以及所能达到的

性能.

1　脉冲火箭发动机工作原理

　　脉冲火箭发动机能够在较低的供给压强下得

到很高的燃烧室压强 ,关键在于采用了可移动的

喷注器 ,它实质上是一个带有喷嘴的差动式活塞.

可移动喷注器将发动机的内部空腔分为氧化剂和

燃料集液腔、氧化剂和燃料挤压腔以及燃烧室五

部分 ,如图 1所示.活塞上伸出集液腔的部分在轴

线方向上不受集液腔内推进剂压力的作用 ,从而

使活塞在挤压腔侧受力面积小于燃烧室侧受力面

积 ,即 ( A jo + A ro + A jf + A rf ) < A c ,各符号分别表

示氧化剂挤压腔截面积、氧化剂侧环形凸台截面

积、燃料挤压腔截面积、燃料侧环形凸台截面积以

及燃烧室截面积.

当发动机起动后 ,集液腔内的推进剂推动喷

注器向下游运动 ,并通过环形通道充填挤压腔 ,挤

压腔内的推进剂喷入燃烧室点燃后 ,燃烧室压强

升高 ,虽然仍小于上游压强 ,但由于两侧面积的不

同 ,可以实现燃烧室侧压力高于上游压力 ,即

pc A c > ( ppo A ro + pjo A jo + ppf A rf + pjf A jf ) ,其中 pc

为燃烧室压强 , ppo为氧化剂供给压强 (集液腔压

强) , pjo为氧化剂挤压腔压强 , ppf为燃料供给压

强 , pjf为燃料挤压腔压强.于是在两端压力差的

作用下 ,喷注器向上游运动 ,此时环形通道关闭 ,

挤压腔内的推进剂只能通过喷嘴进入燃烧室 ,因

此其受挤压而压强升高 ,喷嘴两端压差增加 ,导致

进入燃烧室的流量增加 ,从而使燃烧室压强升高 ,

升高的压强继续推动喷注器向上游移动 ,直到挤

压腔内的推进剂排出干净 ,在这一过程中 ,挤压腔

和燃烧室压强都能达到很高的值.挤压结束后 ,燃

烧室内的燃气继续从喷管排出 ,压强降低 ,达到一

定程度后 ,集液腔内的推进剂又推动喷注器向下

游运动 ,开始新的循环.由此可见 ,可移动喷注器

的运动完全是在供给压强和燃烧室压强的驱动下

自动完成的 ,其运动过程如图 2所示.

图 1　发动机内部空腔及参数示意图

Fig. 1　Sketch map of inner chambers and parameters
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图 2　可移动喷注器的运动过程

Fig. 2　Movement of the moving injector

2　发动机数学模型

2 . 1　基本假设

　　鉴于高室压脉冲火箭发动机工作过程的复杂

性 ,要精确描述其内部发生的复杂反应具有很大

的难度 ,为简化数学推导 ,提出以下一些假设 :

1) 挤压腔内的液体燃料压强较高 ,因此要考

虑它的可压缩性 ,其状态满足 Tait 方程 ,即压强

为密度的强函数 ;

2) 推进剂喷嘴内的流动满足非稳态 Ber2
noulli方程 ,流量系数为一常数 ;

3) 进入燃烧室的推进剂不是逐渐转化成燃

气的 ,而是经过一个燃烧时滞后瞬间完成的 ;

4) 燃烧室内的燃气为理想气体 ,并且分布

均匀 ;

5) 可移动喷注器所受的摩擦力为恒定值 ;

6) 喷管流动为一维等熵冻结流 ,喷管喉部始

终处于壅塞状态 ,扩张段气流不发生分离 ;

7) 挤压过程结束后 ,挤压腔压强迅速降低并

等于燃烧室压强.

2 . 2　数学模型

　　根据脉冲火箭发动机的结构特点 ,将其分为

挤压腔、燃烧室和喷管三部分来建立数学模型.其

中前两者采用集总参数模型 (零维模型) ,即忽略

流动过程 ,用空间平均参量描述内部的变化 ,两者

之间通过可移动喷注器联系起来 ;喷管采用一维

准稳态模型 ,通过喉部的流量随燃烧室内压强及

热力学参数的变化而变化.

1) 喷注器运动方程

对可移动喷注器进行受力分析 ,得到

mp
dvp

d t
= ppo A ro + ppf A rf -

pc A c - A jo - A jf - f (1)

d lp
d t

= vp (2)

式中 mp 为可移动喷注器质量 , vp 为喷注器速度 ,

lp 为以发动机起动时喷注器所在位置为原点的位

移 , f 为喷注器所受的摩擦力 ,主要为挤压腔和燃

烧室之间以及集液腔和发动机外部之间所使用的

起密封作用的 O型圈产生的摩擦力 ,在计算时假

设摩擦力为恒定值 ,根据计算并参考冷流试验结

果 ,取摩擦力为 400 N.

2) 挤压腔充填方程

挤压腔可视为一集中参数的容性元件[4 ] ,由

于入口和出口流量大小不同 ,导致容腔内的压强

发生变化 ,其变化规律为

d pj

d t
=

B
ρL V L

m
·

in - m
·

L (3)

式中 B 为推进剂的体积弹性模量 ,ρL 为挤压腔内

的推进剂密度 ,V L 为挤压腔容积 , m
·

L 为通过喷注

器上的喷嘴进入燃烧室的推进剂流量 , m
·

in为通过

环缝由集液腔进入挤压腔的流量 ,并按下式计算

m
·

in = CD in A in 2ρL pp - pj (4)

式中 CDin为环缝的流量系数 ,此处取为 0. 8 , A in为

环缝的流通面积.

3) 喷注器流量方程

瞬时流量

m
·

L = CD ADρL uL (5)

相对流量

η =∫
t

0
m
·

L d t

M L
(6)

式中 CD 为喷嘴的流量系数 ,鉴于发动机工作时

压力较高 ,结构上应加大喷注器的厚度 ,由此造成

喷嘴的长径比偏大 ,根据文献[ 5 ]中流量系数与长

径比的关系 ,此处取流量系数为 0. 8 , uL 为推进剂

的喷射速度 , ML 为挤压前挤压腔内的推进剂总

质量.

4) 喷嘴流动方程

根据假设 ,喷嘴内的流动满足非稳态 Ber2
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noulli方程[6 ] ,即

ρL L D
d uL

d t
= pj - pc -

ρL
2

uL

CD

2

(7)

式中 L D 为喷嘴长度.

5) 喷管排气方程

在超临界流动条件下 ,喷管的一维、等熵、准

稳态流量公式为

m
·

e =
Γκ

R c Tc

pc A t (8)

相对流量为

< =∫
t

0
m
·

e d t

M L
(9)

式中κ为通过喷管的燃气比热比 , Rc 为燃气的气

体常数 , Tc 为燃气温度 ,A t 为喷管喉部面积.

6) 挤压腔质量守恒方程

ML - A j lpρL = MLη (10)

7) 挤压腔液体状态方程

根据假设 ,挤压腔内的液体状态满足 Tait

方程[ 6 ]

ρL
d pj

dρL
= Cp j + B (11)

式中 C为推进剂的体积弹性模量系数.

8) 燃烧室质量守恒方程

根据常时滞、瞬时燃烧假设 ,得到质量守恒

方程[ 7 ]

dmc

d t
= m
·

L ( t - τc ) - m
·

e (12)

式中 mc 为燃烧室内燃气的质量 ,τc 为推进剂的

燃烧时滞 ,在一级近似下 ,燃烧时滞是燃烧室压强

的函数 ,燃烧室压强越高 ,则燃烧时滞越小[8 ] ,这

里取τc = 0. 5 ms.

9) 混合比方程

燃烧室内气体成分的混合比为[9 ]

r = mco / mcf

式中 mco和 mcf分别为燃烧室内氧化剂和燃料的

气体质量.

将上式对时间求导 ,得到

d r
d t

=
1 + r

m c
·

m
·

Lo ( t - τconv ) - rm
·

Lf ( t - τconv ) (13)

10) 燃烧室压强方程

燃烧室内气体满足理想气体状态方程

pc V c = mc Rc Tc

将上式两端对时间求导 ,得到

d pc

d t
=

1
V c
·

mc
dR c Tc

d t
+ Rc Tc

dmc

d t
+ pc A c

d lp

d t
(14)

其中 Rc Tc 是燃烧室压强与混合比的函数 ,代表

了燃气的做功能力.它的表达式由不同压强和混

合比下的热力计算结果经最小二乘法拟合得

到 ,即

Rc Tc = Rc Tc ( r , pc ) = ∑
14

i = 0
∑
14

j = 0
aij r i p j

c

式中 aij为多项式系数 ,为了减小拟合误差 ,多项

式为 15阶.

2 . 3　方程求解

　　根据脉冲燃烧火箭发动机的工作原理 ,每个

循环可分为喷注器打开、挤压腔充填、推进剂受挤

压喷注燃烧和排气 4 个过程.根据每个过程的不

同特点 ,可分别由上述方程的不同组合来描述.每

个方程组都含有 15 个相同的未知变量 ,分别为

m
·

Lo ,ρLo , uLo , pjo , m
·

Lf ,ρLf , uLf , pjf , lp , vp , r , pc ,ηo ,ηf
和 <.每个方程组的方程数量也为 15个 (方程 (3)～

(7) , (10)～ (11)要区分氧化剂和燃料) ,方程组是

封闭的 ,采用四阶 Runge2Kutta法进行求解.为了

缩短计算时间 ,采用可变步长 ,在挤压腔开始充填

及喷注器挤压接近到位时步长自动缩小 ,以提高

计算精度.

求解此微分方程组属于初值问题 ,初值条件

为 : pjo = pjf = pc = 0 . 1 M Pa , m
·

Lo = uLo = m
·

Lf = uLf

= 0 , lp = vp = 0 ,ηo =ηf = <= 0 ,ρLo = 1 446 kg/ m3 ,

ρLf = 874. 4 kg/ m3 , r = 1. 8.发动机推进剂入口压

强为 1. 4 MPa ,即 ppo = ppf = 1. 4 MPa.

3　计算结果与分析

3. 1　发动机结构参数

　　可移动喷注器质量为 0. 25 kg ,喷孔长度均为

8. 5 mm ,喷注器行程为 6 mm ,几个关键截面的参

数如表 1所示.

表 1　发动机关键截面参数

Table 1　Parameters of main sections

名　称 数 值 名　称 数 值

A c / 10 - 3 m2 2. 6 ADf / 10 - 6 m2 1. 22

A t / 10 - 5 m2 3. 25 A ro / 10 - 4 m2 5. 38

A jo / 10 - 3 m2 0. 44 A rf / 10 - 4 m2 5. 88

A jf / 10 - 3 m2 0. 43 A b / 10 - 4 m2 6. 04

ADo / 10 - 6 m2 1. 54
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3 . 2　发动机工作特性

　　从图 3所示的压强变化曲线和图 4所示的喷

注器运动曲线中 ,可以看到脉冲火箭发动机的工

作过程.发动机起动后 ,集液腔内的推进剂推动喷

注器向下游移动 ,由于此时燃烧室压强很低 ,喷注

器的速度很快 ,最高可达 7. 24 m/ s ;喷注器运动过

程中 ,挤压腔和集液腔之间的通道打开 ,开始有推

进剂进入挤压腔中 ,挤压腔的充填过程非常快 ,仅

用 0. 1 ms压强便从 0. 1 MPa上升到 1. 39 MPa ;充

填过程中会少部分推进剂进入燃烧室点燃 ,导致

燃烧室压强升高 ,当推进剂通道完全打开、喷注器

停止运动后 ,燃烧室的压强已上升到 0. 13 MPa ,

此后燃烧室压强快速升高 ,直到达到 1. 21 MPa时

喷注器在两端压力差下开始向上游移动 ;在喷注

器向上游运动的初始阶段 ,由于挤压腔和集液腔

之间的通道没有完全关闭 ,挤压腔内的一部分推

进剂将回流进集液腔 ,但还有一部分将喷入燃烧

室 ,这会造成燃烧室压强继续升高 ,喷注器的运动

速率也不断增加 ;当推进剂通道完全关闭后 ,开始

真正的挤压燃烧过程 ,挤压腔内的推进剂受到挤

压而压强提高 ,造成喷注器的运动速率迅速下降

到 0. 07 m/ s (仍为负) ,由于喷注器上下游两端的

压强差和推进剂密度的增加 ,进入燃烧室的推进

剂流量也增加 ,从而使燃烧室压强升高 ,喷注器速

度的绝对值逐渐增大 ,挤压过程将要结束时速度

达到 - 0. 6 m/ s ;喷注器运动到位后 ,挤压过程结

束 ,燃烧室内的燃气继续从喷管排出 ,压强不断降

低 ,当达到 0. 31 MPa时 ,喷注器又在上游压力下

图 3　挤压腔和燃烧室的压强变化

Fig. 3　Variations of pressure in extrusion room and

combustion chamber

重新打开 ,开始新的循环 ,此时由于燃烧室内仍有

部分燃气 ,喷注器打开的速度要小于起动时的打

开速度 ,最大值为 5. 23 m/ s.

从图 3还可以看出 ,氧化剂、燃料挤压腔和燃

烧室都能达到很高的压强 ,挤压过程结束时三者

同时达到最大值 ,分别为 80. 9 ,77. 8 ,和 27. 7 MPa ,

燃烧室平均压强为 6. 54 MPa ;挤压过程中 ,氧化

剂和燃料挤压腔压强始终大于燃烧室压强 ,而且

这一差值是不断增大的 ;第一个脉冲 (起动过程的

脉冲)的周期为 0. 044 s ,之后由于喷注器向下游

运动时燃烧室压强比起动时要高 ,所以脉冲的周

期延长为 0. 046 s ,由此得到发动机正常脉冲工作

时的频率为 21. 7 Hz ,频率的大小与几个关键截

面的尺寸有关.

图 4　可移动喷注器的速度和位移

Fig. 4　Velocity and displacement of moving injector

从图 5所示的相对流量曲线上可以看到燃烧

室压强能够上升很高的原因.在挤压过程中 ,喷入

燃烧室的氧化剂和燃料的相对流量始终大于从喷

管排出的燃气的相对流量 ,并且这一差值随着挤

压的进行而不断增大 ,挤压过程结束时 ,差值达到

最大.此时 ,氧化剂和燃料的相对流量都等于 1 ,

而燃气相对流量为 0. 64 ,也就是说 ,占进入燃烧

室的推进剂总质量 36 %的燃气仍停留在燃烧室

中 ,这与传统的等压燃烧液体火箭发动机有着根

本的不同.

图 6是推进剂密度变化曲线 ,可以看出 ,液体

在高压下的可压缩性比较明显 ,每个脉冲的挤压

行程中 ,推进剂的密度是不断增加的.

图 7是推进剂混合比和燃烧室内燃气比热比

的变化曲线.对脉冲火箭发动机来说 ,混合比的大

小主要取决于氧化剂和燃料挤压腔以及各自喷嘴
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图 5　推进剂和燃气的相对流量

Fig. 5　Relative mass flow rate of propellant and gas

图 6　推进剂密度的变化

Fig. 6　Density of propellant

面积的大小.从图中可以看出 ,在推进剂刚进入燃

烧室时 ,混合比比较小 ,之后迅速增加 ,挤压过程

开始前 ,已上升到 1. 63 ;在挤压排气过程中 ,除了

在开始有波动外 ,混合比基本保持在 1. 68 不变 ,

整个脉冲工作过程的平均混合比为 1. 66.在图中

还可以看到燃气比热比的变化 ,这里所说的比热

比是指按喷管冻结流假设计算得到的冻结流比热

比.在每个脉冲的开始阶段 ,燃烧室压强和混合比

都比较低 ,因此比热比就比较高 ;在推进剂通道完

全打开到挤压过程开始前这一阶段 ,燃烧室压强

变化不大 ,比热比随混合比的增加而减小 ;在挤压

燃烧过程中 ,混合比变化不大 ,比热比主要随燃烧

室压强的迅速升高而继续减小 ;在挤压后的排气

过程中 ,比热比随燃烧室压强的降低而增大.

图 7　混合比和比热比的变化

Fig. 7　Variations of mixture ratio and specific

heat ratio

3 . 3　发动机性能

　　对脉冲火箭发动机来说 ,燃烧室压强提高后 ,

性能也将发生变化 ,下面将从推力、推力系数、比

冲、特征速度 4个方面分析这种变化.

发动机的推力按公式 F = CF pc A t 计算 ,推力

系数 CF 按文献[5 ]给出的公式计算

CF =

2κ2

κ- 1
2
κ+ 1

κ+1
κ- 1

1 -
pe

pc

κ- 1
κ

+εpe - pa

pc

式中ε为喷管面积比 (扩张比) , pa 为喷管出口环

境压强 ;由于该公式是按喷管冻结流假设得到的 ,

因此κ为燃烧室的冻结流比热比 ; pe / pc 为喷管

出口压强和燃烧室压强之比 ,只要喷管内不发生

气流分离现象 ,则对应于一定的 k和ε,就有一个

确定的压比.

取喷管面积比为 100 ,发动机工作环境为真

空 ,则由以上两式得到的推力和推力系数的变化

如图 8所示.从中可以看出 ,推力的变化规律与燃

烧室压强的变化规律相同 ,每个脉冲的最大值为

1738. 42 N ,最小值为 19. 66 N ,整个脉冲过程的平

均推力为 411. 6 N.当喷管面积比确定后 ,推力系

数的大小就只取决于比热比 ,图 8 所示的推力系

数变化与图 7所示的比热比变化规律正好相反 ,

比热比减小则推力系数增加 ,比热比增加则推力

系数减小.

根据公式 Is = ∫
t

0
Fd t

∫
t

0
( ÛmLo + ÛmLf ) d t

,得到脉冲
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图 8　发动机的推力与推力系数

Fig. 8　Thrust and thrust coefficient

火箭发动机的真空比冲为 3 397. 8 N ·s/ kg.为了

说明脉冲火箭发动机的优势 ,与稳态工作的常规

液体火箭发动机进行了比较.比较的前提是两者

具有相同的发动机推进剂入口压强 ,即 1. 4 MPa ;

具有相同的平均推力 ,即 411. 6 N ;具有相同的喷

管面积比 ,比较的结果如表 2所示.

从表 2可以看出 ,在相同的面积比、相同的平

均推力下 ,脉冲火箭发动机的比冲比常规液体火

箭发动机高 238. 13 N ·s/ kg ,提高了 7. 5 % ,而喷

管喉部面积仅为后者的 10. 2 % ,因此发动机的尺

寸能大大减小 ,若两者的喷管出口面积相同 ,那么

脉冲火箭发动机的比冲还将进一步提高.

特征速度 c3代表了燃烧室能量转换的性能 ,

推力系数 CF 代表了喷管将燃气动能转化为推力

的能力 ,它们的乘积就是比冲 ,即 Is = CFc 3 .从图

9所示的特征速度曲线可以看出 ,脉冲火箭发动

表 2　发动机性能比较

Table 2　Comparison of performance

燃烧室压强/ MPa 混合比 喷管喉部面积/ m2 面积比 比冲/ (N·s/ kg)

稳态工作液体

火箭发动机
0. 68 [10 ] 1. 65 3. 172×10 - 4 100

3 159. 67

(冻结流 ,下同)

高室压脉冲

火箭发动机

最大

最小

平均

27. 7

0. 31

6. 54

最大

最小

平均

1. 68

1. 5

1. 66

3. 25×10 - 5 100 3 397. 8

图 9　特征速度的变化

Fig. 9　Variation of characteristic velocity

机特征速度的最大值和平均值都明显高于前述稳

态发动机的特征速度值.对推力系数来说 ,其大小

与比热比大小成反比 ,而比热比代表了燃气的贮

能能力 ,大小与燃烧室压强成反比.前述稳态发动

机的冻结比热比为 1. 234 ,明显大于图 7 所示的

脉冲发动机的比热比 ,因此脉冲发动机的推力系

数要大于稳态发动机.综合起来看 ,由于脉冲火箭

发动机燃烧室压强的提高 ,促进了化学反应向化

学平衡的方向移动 ,改善了能量转换性能 ,提高了

燃气的贮能能力 ,从而提高了特征速度和推力系

数 ,增加了比冲.

4　结　论

　　将图 3所示的燃烧室压强曲线与文献 [ 2 ]中

的实验曲线进行比较可以发现 ,两者的变化规律

基本是相同的 (文献中没有给出发动机的结构参

数 ,不能进行定量比较) ,说明本文建立的数学模

型能反映这种新型发动机的工作过程.本文的计

算结果没有经过实验验证 ,但其反应的规律能
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表明 :

1) 燃烧室的最大压强和平均压强都明显高

于推进剂供给压强 ,压强提高的原因在于挤压过

程中通过喷管排出的燃气质量小于进入燃烧室的

推进剂的质量 ;

2) 在挤压过程中 ,推进剂的密度是不断增加

的 ,而混合比基本保持不变 ,这对维持发动机的正

常燃烧至关重要 ;

3) 与相同供给压强、相同平均推力和相同面

积比的常规液体火箭发动机相比 ,脉冲火箭发动

机的比冲提高了 7. 5 % ,而喉部面积减小了将

近 90 %.
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